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振動数が 100Hz 以下にある場合は，設計荷重 は以下の式で計算する． 
  
Fs
QGFs ×=                    (1-1) 
ここで， は加速度， はG Q ξ21/ で定義される共振倍率である． 
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  nn PSDfQFr ××××= 23
π














表 1.1.1-1 H-ⅡAロケット搭載衛星の設計荷重条件の例 
正弦波振動 
方向 周波数［Hz］ 加速度［m/s2］ 
機軸方向 5～100 24.52 
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 1.1.2  軌道上における振動低減設計の特徴 
軌道上における振動低減は，姿勢制御精度，観測精度，宇宙実験に対する微小重力環境の
維持と改善が目的である．振動レベルは，姿勢や軌道制御，クルーの活動に起因する振動は，
0Hz～50Hz 程度の比較的低周波数領域の振動であり，流体や回転体系による振動は 50Hz 以上
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    ・スペースシャトル（ＳＴＳ）のハードドッキング 
    ・スラスタを使用しての軌道高度保持マヌーバ 
 （ｂ）中低レベルであるが，ほぼ定常的に継続するもの 
    ・乗員の体力維持のための足踏み車（treadmill）運動 
    ・回転する他のペイロード 
    ・IVA／EVA の際の壁の kickoff／着壁 
    ・乗員のくしゃみ 
 （ｃ）PPS の制御系動作時に発生するもの 
    ・ジンバルベアリングの摩擦トルク，ジンバルモータトルクの ripple／cogging 
















図 1.2.2-1 Payload Pointing System(PPS)概観 
 
PPS の研究において，PPS 設置ベースに伝わる振動の影響を低減するため，受動型の振動絶縁
機構が検討された．装置として米国 Honeywell 社の Damping Strut を３対静定組みとして合
計６本使用してジンバルプレートと SIA 部の間に設置する案が検討された．図 1.2.2-2 にそ
の外観を示す．また，受動型の振動絶縁機構のモデルとパラメータを図 1.2.2-3 に示す．
“Nominal”は現行の damping strut のパラメータ，“improved”は現行値に対し改良設計
を見込んだパラメータ値である． 
 2500kg の（ペイロード＋ジンバル）質量を想定した場合，“improved”パラメータでのア
イソレータの水平方向固有振動数は 0.02Hz，垂直方向固有振動数は 0.05Hz であり，低周波
域で最悪 20μG の加速度環境を想定すると strut の最大ストロークは６cm 程度となり，現行
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 Damping Strut 
Honeywell社 
 
図 1.2.2-2 ＰＰＳで検討された受動制振装置 
 
図 1.2.2-3 受動型の振動絶縁機構のモデルとパラメータ 
 















  （ａ）低周波（０Hz―0.001Hz）：軌道運動に起因する周期的，緩変化性擾乱 
      重力傾斜，大気抵抗など． 
  （ｂ）中間周波（0.001Hz―１Hz）：不規則で transient な擾乱 
      搭乗員の運動，観測／実験ペイロードの運動，ISS のスラスタ作動等 
  （ｃ）高周波（１Hz 以上）：定常的，正弦波的擾乱 
      ポンプ，コンプレッサー，モータの運転，搭乗員の運動による衝撃， 
      ISS のスラスタ動作の高周波成分等 
 
 













































図 1.2.3-1 電気粘性流体を適用した準能動制振装置（山形大 ER ダンパー） 
 
 







図 1.2.3-2 電気粘性流体を用いたショックアブソーバ（横浜国大 ER ショックアブソーバ） 
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図 1.4-1 に以上記した本論文の構成を示す． 
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RTEr φρ3=  (2-1) 















































 約 1/3 と小さい．SS-53 の特性を表 2.1-2 に示す．アウトガス特性のうち，CVCMについては，











表 2.1-1 宇宙用制振材料 SS-37 の特性 
TML（％） CVCM（％） tanδmax Tg（℃） 
0.65 0.02 1.3 20 
 
表 2.1-2 宇宙用制振材料 SS-53 の特性 
TML（％） CVCM（％） tanδmax Tg（℃） 
0.42 0.14 1.8 15 
 
表 2.1-3 有人宇宙システム環境用制振材料 SDP の特性 
材料名 Tanδmax Tg（℃） Flammability Test 
SDP-3 1.6 25 ◎ 
SDP-4 2.0 20 ○ 
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Uηξ =2    (2-3) 
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 ∑= viviTvivi kU εε21   (2-4) 
∑= oioiToioi kU εε21   (2-5) 
 





















































































































図 2.1-3 衛星の受動制振技術の適用 
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図 2.2-2 に示す．また衛星への適用例を図 2.2-3 に示す． 
 
















































 B せん断タイプ制振材適用 
 
 
図 2.2-1 制振機構の基本適使用方法 
 
  










































図 2.2-2 制振機構付アウトリガの概念図 







































図 2.2-3 制振機構の適用 
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 2.2.3 制振機構の構造検討 
はじめに減衰機構付アウトリガ単体特性について検討した．またその検討結果を用いて全
機系での特性を予測し，試作品設計のための設計パラメータを検討した．減衰機構付アウト



























































































図 2.2-５ 有限要素モデル 
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 ａ）アウトリガ取り付け部回転剛性の VEM 層歪エネルギへの影響 
ロケット結合構体とアウトリガ取り付け部の結合状態がどの程度ＶＥＭ層に生じる歪エネ
ルギに影響するかを結合条件を変えて検討した．図 2.2-6 各結合状態に対する解析ケースを







































































図 2.2-6 結合状態の解析ケース 
 












Output Set: MSC/NASTRAN Case 1
Deformed(0.0379): Total Translation  








Output Set: MSC/NASTRAN Case 1
Deformed(0.018): Total Translation  
















































図 2.2-9 各拘束条件ケースに対する変位量 
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 図 2.2-11 の歪エネルギおよび図 2.2-12 の変形図の，アウトリガ取り付け部の結合状態によ
る変化からわかるように，アウトリガ取り付け部の回転ばね定数 が，制振材の歪エネルギ























 ．  (2-7) 
     ここで， 3
3
L





( ) 132 −−×= yyPLk NNθ  ．  (2-8) 
   
ここで，N はケース番号（Case-1，2，3） 
 
表 2.2-2 は と を分解し，仮定したアウトリガの剛性モデルを整理したものである． θk k
表 2.2-2 ばね定数特性評価  
ケース番号 θk  [N･m/rad] k  [N/m] y  [mm] 
１ 1.08E+6 2.70E+5 0.0362026 
２ 5.12E+6 4.49E+5 0.0217929 
３(rigid) ∞ 5.51E+5 0.0177972 
 
表 2.2-2 及び図 2.2-8 の結果を用い，アウトリガ取り付け部の回転ばね定数に対する制振材
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表 2.2-3 制振材の特性値 





























































































図 2.2-12 VEM 層の剛性の変化に対する VEM 層における歪エネルギと 
アウトリガ全体の剛性の変化 
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 2.2.4 構造特性と減衰特性 
前述の減衰機構付アウトリガ単体の検討結果に基づき，全機系での剛性について検討した．
剛性目標は表 2.2-4 の通り設定した． 
 
表 2.2-4 剛性基準 
 
方向 剛性基準：固有振動数 [Hz] 
機軸直交方向 50 以上 
機軸方向 100 以上 
 
また検討においては，衛星本体は剛体とし下表 2.2-5 の質量特性を用いた． 
 
表 2.2-5 質量特性 
 
衛星質量 60 [kg] 
重心位置 
機軸直交方向オフセット 0 (中心) 
高さ方向 衛星分離面から 300 [mm] 
慣性モーメント Ixx=Iyy=Izz=2.5E6 [kg･mm2]  
検討で用いた有限要素モデルを図 2.2-13に示す．本モデルの減衰機構付アウトリガは前述

















































31 23 45678 9 1213 4516178 9 223 4526278 9 3233 4536378 9
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 ａ） 制振材層の剛性寄与 
制振材層の剛性寄与について把握するために前出の表 2.2-3 の制振材層剛性比に対するア
ウトリガ等価ばね定数を用いて用いた．制振材層の剛性に対する全体の固有振動数の変化を


























図 2.2-15  制振材層の剛性に対する全体の固有振動数





















































































































































































(1)  制振材層の剛性比[G･A/t']/[G･A/t]=1 






検討に使用した有限要素モデルを図 2.2-16 に示す．解析結果の振動モード図を図 2.2-17 に
示す．また図 2.2-18 中間結合点の位置に対する固有振動数の変化を示す． 
































































































図 2.2-16 有限要素モデル 











































Output Set: Mode 1, 72.36496 Hz































































Output Set: Mode 4, 241.2873 Hz
Deformed(12.78): Total Translation  
図 2.2-17 振動モード図例






















図 2.2-18 中間結合点の位置に対する固有振動数の変化 
 
 
上記結果から，VEM 部剛性比を１，衛星との結合点２点(２点目位置 ’/ =0.5)とした場合










2 箇所 1 1.00E+06 43.35 
１箇所 1 5.51E+05 47.25 
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3.1.-1 の詳細モデルを 2次元の単純な等価モデルに置き換える[21]．図 3.1-2 はそのモデルの
解析例である．制振継手の制振材層の板厚は，貼付面積に比べ薄いため，有限要素モデルの
要素数が増大する．2 次元モデルを用いて衛星の全機系の解析作業を向上することで，最適






貼付面積が の制振材のせん断ばね定数 は以下となる． A VS
t
AGS vv
⋅=  ．  (3-1) 
     ここで， ：制振材のせん断弾性係,  vG t ：制振材層の板厚 

































Output Set: MSC/NASTRAN Case 1
Deformed(0.0162): Total Translation  
図 3.1-2 制振機構付アウトリガの 2次元モデルの解析例 




表 3.1-1 に示す．また図 3.1-3 に 2 次元等価有限要素モデルと変形図を示す．  
 
表 3.1-1 等価モデルの剛性及び歪エネルギの比較 
 












































Output Set: MSC/NASTRAN Case 1
Deformed(0.0163): Total Translation  
 等価 FEM モデル 
 
 
図 3.1-3 2 次元等価有限要素モデルと解析結果例 
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図 3.1-4 及び図 3.1-5 の結果において，剛性と歪エネルギ特性にもっとも影響の大きい部
分は，根元に近いところである．根元部分のみの隙間に VEM を埋めたとき，埋め率と歪エネ
ルギ及び剛性の変化を求めた．図 3.1-6 に数学モデル例を示す．図 3.1-7 に埋め率に対する
歪エネルギ及び剛性の変化の結果を示す． 
 


































































































図 3.1-5 隙間に制振材（VEM）を適用したときの    
       制振材部剛性に対する歪エネルギの変化 
 
 












































































図 3.1-6 隙間の埋め率変化のモデル 
 
 























































図 3.1-7 隙間の埋め率と剛性および歪エネルギの変化 
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 3.2 衛星本体と制振機構の構造特性と制振性能 
3.2.1 制振機構の構造特性と制振性能 







及び VEM の全体に対する歪エネルギの関係を調べた．図 3.2-2 に本検討で用いた数学モデル
を示す．周方向の部材は上下２段でフープ補強部材の幅を 20mm とし，板厚を変化させた．図
3.2-3 にその結果を示す．図 3.2-3 で示されるように，板厚を増加すると固有振動数及び歪





























図 3.2-1 衛星全体評価用数学モデル 
 








































































































図 3.2-3 各軸固有振動数及び歪エネルギ率の比較 



























































































図 3.2-5 基本振動モード時のアウトリガの変形 
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・ 根元の隙間の埋め率を 50％とする 
 
上記サイジングで解析した結果を下表 3.2-1 に示す． 
 
表 3.2-1 固有振動数，歪エネルギ率 
 モード VEM 歪エネルギ率[%] 固有振動数[Ｈｚ] 
横 1 次 7.18 41.84 








































































































図 3.2-6 ベースプレートの剛性変化に対する固有振動数， 
歪エネルギの割合の変化 












































































































図 3.2-7 衛星本体の剛性による減衰機構特性と衛星全体の固有振総数の変化 
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 3.3 制振機構を適用した衛星の制振性能向上の検討 
3.3.1 制振性能向上と剛性設計 










図 3.3-4 に示す． 
 






・衛星本体 横 1次 244Hz，縦 1次 523Hz 
・VEM の剛性を 3倍 
・根元の隙間を 50%埋める 
VEM せん断弾性係数







Eｈ=70Gpa Gｈ=28Gpa  
板厚tｈ=2mm 


















７ ケース 4+隙間を VEM で全て埋める 図 3.3-1 
８ ケース 6+先端側も VEM にする 図 3.3-1 
９ ケース 8+拘束板を寸断 図 3.3-2 
１０ ケース 9+VEM の剛性を高める． VEM せん断弾性係数
Gvem=138Mpa 
板厚：tvem=2mm 




















































図 3.3-2 CASE9 のモデル化 
 
















































































図 3.3-3 各ケースにおける機軸直交（横）方向１次固有振動数の変化 
及び各モードにおける VEM 部歪エネルギの割合 


















































































図 3.3-4 各ケースにおける機軸（縦）方向１次固有振動数の変化 
及び各モードにおける VEM 部歪エネルギの割合 
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 3.3.2 制振性能向上と強度設計 
CASE10 が設計の最適解にもっとも近い．このときの制振機構付アウトリガの詳細数




対し，せん断荷重が単位面積あたり 3.8Mpa 程度発生している．この応力に対しては VEM
接着層の接着強度がもっとも厳くなると考える． 
 






内側 I/F 点 1548 1166[N] 






























































































































































































図 3.3-5 数学モデル 










図 2.3.2-42 応力解析結果 
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モーダル減衰 0.05 を 
仮定 
全体見積 
減衰性能 0.3 0.05 0.35 
基本振動数 横 － 244Hz 52Hz 
基本振動数 縦 － 523Hz 140Hz 
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置を試作した．この制振装置 1個の質量は約 100 グラムである．この制振装置は振動が
生じた場合，図 4.1-3 のように動作する．また減衰力はハウジング内部の体積変化によ




















           E  N/mm2    t (mm)    R (mm)
           10        1.5      27
            8        2.0      18















































図 4.1-2 微小重力実験用の受動制振装置試作品 
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図 4.1-4 制振装置オリフィスと減衰特性の変化（実験結果） 
 4.1.2 制振装置の減衰特性 
 制振装置の特性を評価するために，1自由度の単純支持系に置き換えて解析する．制













xdm =++  ．          （4-1） 










31)( xkxkxkxkxK +++=  ．          (4-2) 
dt
dxccC =+= ννννν 　　　,)( 21  ．      (4-3) 
式(4-1）の非線形復元力は，図 4.1-1 に示す弾性ゴム膜の実験データを最小二乗近似
して設定する．式(4-2）式の各パラメータは図 4.1-1 の実験はデータから，式(4-1）式




01 =Z 1c 2c
0a





xdKk )( 0=  ．       (4-5) 
となりで制振装置の変位によって変化する．また，変位は小さいので，減衰項，式(2-8）
式は第 1項のみが作用する． 






T ωςωως +−+=  .  （4-6） 






- 77 -  
 
 




面の 4 隅に取りつけた（図 4.1-5）．加速度センサーを搭載実験装置と航空機重心近傍
に設置して 3 方向の加速度データを記録した．図 4.1-6 に航空機内上下(z)方向の加速
度データの一例を，また図 4.1-7 に同データの FFT 処理結果を，それぞれ航空機床の振
動と制振装置で支持された実験装置の加速度を比較して示す．制振装置は，微小重力環
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図 4.1-7 航空機弾道飛行による微小重力環実験の結果 
（航空機床と制振装置支持系の加速度 FFT データ比較) 














































図 4.1-8 振動伝達率スペクトル分布 数学モデル推定値との比較 
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表 4.2-1 受動制振と能動制振の利点と欠点 
 




















































図 4.2-1 理想とする制振装置の応答特性 
































































図 4.2-3 に電場の変化に対する 応力特性と電流特性を示
 
応答特性 





































表 4.2-2 電場ゼロ時の粘度及び電場によって発生するせん断応力 
 
 TX-ER8 (日本触媒製) 
 DC４ｋV/mm AC4kV/mm 
Induced shear stress 




















図 4.2-4 応答特性 
 
 




図 4.2-5 温度特性 
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 4.3 ER ダンパの基本設計モデルの試作 





















表 4.3-1 ER ダンパ基本設計試作モデルの主要諸元 
項 目 諸 元 備 考 
電極間の距離 1.0mm  
電極の有効面積 1,960mm2  
ＥＲ流体封入量 12.6cc ＥＲ流体：日本触媒㈱TX-ER8 








580N/m  @変位量 1mm 
 
最大消費電力 0.6mA DC3Kv 負荷時 
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図 4.4-1 に試験構成を示す．また試験風景を図 4.4-2 に示す．実施した試験ケース及び





すれば可能となることが期待できる．電場 3kv/mm 印加時においては 10Hz 付近までは伝
達率 1を維持しその後クーロン摩擦減衰に似た特性を示している．本試作モデルの場合，
電場 3kv/mm で得られる減衰力は，伝達率 1 を維持できる限界の周波数における入力加
速度から推定すると約 15N である．この特性値から軌道・姿勢修正時の保持機構として
十分に適用可能であると言える． 
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図 4.4-1 減衰特性測定試験コンフィギュレーション 











図 4.4-2 正弦波掃引振動に対する応答特性試験風景 
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4.4.2 ヒステリシス特性 
（１） 試験ケース及び試験条件 
 表 4.4-2 に試験ケース及び試験条件を示す．図 4.4-4 に試験構成を示す． 
ヒステリシス特性測定試験の結果として，変位－荷重曲線を図 4.4-5 に示す．また，速





表 4.4-5 ヒステリシス特性測定試験の試験ケース及び条件 




































































図 4.4-4 ヒステリシス測定試験コンフィギュレーション 




























図 4.4-5(1/4) ヒステリシス特性測定試験結果 変位－荷重曲線 ケース１～４（電場強度：0.0kV/mm）




























図 4.4-5 (2/4) ヒステリシス特性測定試験結果 変位－荷重曲線 ケース５～８（電場強度：0.5kV/mm）


























図 4.4-5 (3/4) ヒステリシス特性測定試験結果 変位－荷重曲線 ケース９～１２（電場強度：1.0kV/mm）




























図 4.4-5 (4/4) ヒステリシス特性測定試験結果 変位－荷重曲線 ケース１３～１６（電場強度：2.0kV/mm）




























図 4.4-6(1/4) ヒステリシス特性測定試験結果 速度－荷重曲線 ケース１～４（電場強度：0.0kV/mm）




























図 4.4-6 (2/4) ヒステリシス特性測定試験結果 速度－荷重曲線 ケース５～８（電場強度：0.5kV/mm）


























図 4.4-6 (3/4) ヒステリシス特性測定試験結果 速度－荷重曲線 ケース９～１２（電場強度：1.0kV/mm）
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図 4.4-6 (4/4) ヒステリシス特性測定試験結果 速度－荷重 ケース１３～１６（電場強度：2.0kV/mm） 





















5.1 ER ダンパの解析 
5.1.1 ダンパ構成メカニズムに基づく基本モデル 
ＥＲダンパの基本設計試作モデルの構成に基づき，解析モデルの概念を，弾性膜のば















図 5.1-1 ＥＲダンパ解析モデル 
 
図 5.1-1 のモデル概念において， はベースとペイロードの相対変位 ，
相対速度 ，およびＥＲダンパの電極間電界強度 の関数として以下で表わされ
る．    
ERf br xxx −=
dtdxr / e






































Br xxx −=      (5-4) 















    (5-5) 

















































































但し，( はダンパの変位および速度，eは印加電圧， 及び はダンパ
発生力の各ヒステレシスサイクルにおけるピーク変位及びその時のピーク発生力であ
る．ここで各展開係数
) )vx, maxx ( max, xef











     (5-9) 
 
印加電圧e＝0.5kV で周波数 5Hz の正弦波状強制変位を与えた場合の変位－力特性，
および速度－力特性について，上記の関数近似を行った結果として展開係数の値を表
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5.1-1 にまた，図 5.1-2，図 5.1-3 に各ヒステリシスサイクルグラフの実験結果と近似
の結果をそれぞれ示す． 
 
表 5.1-1 展開係数の結果 
=i  展開
係数 =j  ０ １ ２ 
１ 1.85 7.13 1.36 
２ -1.01 -7.20 -3.61 ija  
３ 0.37 3.02 1.75 
１ 0.5 0.78 0.0 
ijb  
２ 0.0195 -0.002 0.0 
 
 















































































































































図 5.1-3 速度－荷重曲線に対する近似結果 





















    (5-10) 
(b)相対速度抑制 


























dxKxKtu rr 21 −−=)(     (5-13) 
ここで（ ）は最適フィードバックゲインで，次のように与えられる． 21 ,KK
( 221221 1 PPrmKKK ,),( == )
]









P =     (5-15) 
ここで，ER ダンパの減衰力は(5-1)式のような形式に規定されているので，LQG 最適制
御力を表すの式(5-13)は ER ダンパにより完全には実現できない．つまり，式(5-13)式




)(),,,( maxmodel tuExvxf =     (5-16) 
となることは期待できず， はここまでは仮想的なものにすぎない．そこで次のよう
に と の同相区間でのみ ER ダンパを作動させることを考える． 
)(tu













     (5-17) 
 
但し，電界強度 時点での と の大きさが同じになるように
調節するものとする．このようにして部分的に LQG 制御力を取り込むことができる． 










を変えた受動型ダンパの応答計算も実施した．表 5.2-2 に解析ケースの一覧を示す． 
 






































図 5.2-1 航空機の微小重力実環境データ 




表 5.2-1 制振効果予測解析の前提 
項目 設定値 備考 
ペイロード質量 ｍ＝２ｋｇ  
ばねと減衰力モデル 
式(5-8)または(5-16) 












表 5.2-2 解析ケース一覧 
解析ケース番号 ダンパタイプ 
制御ゲイン 































ているが，共振倍率をケース１の 20%，ケース２の 70%まで低減する結果が得られた． 
図 5.2-3 に，case4 を受動型ダンパの CASE1 及び CASE2 と比較して示す．また CASE7 に
ついても同様に受動型ダンパと比較して図 5.2-4 に示す． 



























図 5.2-2 制御エネルギの重み付けの変化に対する周波数応答特性の変化 





























図 5.2-3  CASE4（r=0.1）と受動型ダンパ（ζ=0.07,ζ=0.18）の振動応答倍率の比較 





























図 5.2-4 CASE7（r=0.03）と受動型ダンパ（ζ=0.07,ζ=0.18）の振動応答倍率の比較 
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時の印加電圧プロファイルと併せて図 5.3-1 に示す． 


















一例として，受動制振の各周波数における理想的な応答倍率を ),,2,1( niFi Λ=　 ，ER ダンパの








































































































































































 5.4 本章のまとめ    
ER ダンパ試作モデルに対し，ヒステリシスループから，ダンパ全体の剛性，構造減衰率を































































br xxx −= dtdxr / Eの関数として式(6-2)
として表わされる．    
),,(
dt









































































































































































     (6-6) 
 
ここで は式(6-5)の力学的エネルギ，T は変位サイクルの 1 周期である．上式の)(tU
Sdxf
ox

























dxxeff ),(),(),,( σ==       (6-8) 
 


















           (6-9) 
































ここで， は に対して位相遅れを伴うので，ERf ox σ >0 である．電界強度Eが大きくなるとき，
も大きくなるが，上述のように の振幅G ox Aは小さくなる．一方， Eが小さいときGも小





6.2 2 要素 ER ダンパの試作と特性 
前項の検討に基づき，図 6.1-3 に示した概念を実現するためのモデルを試作した．試作に
あたっては，制振性能の向上だけではなく宇宙環境との適合性および性能の長期安定性を同
時に満足することも考慮した．試作モデルの外観および構成を図 6.2-1 に示す．  
2 要素モデルの大きな特徴は，ER 流体を完全に密封し流体の漏れを防ぐために，流体を独
立したチャンバにしたことである．封入された ER 流体とダンパ本体とは磁力で結合し力を伝

























































実験風景を図 6.2-2 に示す．取得したヒステリシス曲線の一例を図 6.2-3 に示す． 
ヒステリシス曲線から得られた，印加電圧 に対する損失係数e ηおよび，印加電圧 に対
するＥＲダンパのばね定数
e





の周波数においてもη最大の値は 0.5kV 付近で安定している．基本設計モデルと 2 要素モデ
ルの性能を,電極の面積及び重量を考慮して比較した結果を表 6.2-1 に示す．基本設計モデル







表 6.2-1   基本設計モデルと 2要素 ER ダンパモデルの性能比較 
 




基本設計モデル 0.96 (E=3.0kV,  At 9Hz) 19.6 238 
２要素モデル 
0.72 (E=0.5kV,  At 6Hz) 











































































































































































































表 7.1-1  解析ケース 
ケース 印加電圧 E [kV] 






















































CONTROLLING ELECTRIC FIELD 
 
図 7.1-2 ＥＲダンパの周波数応答実 
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      (7-1) 
ただし， 
ox ：ペイロード質量の変位， ：電極ブロック質量の変位， ：ベースの変位 tx ix
sk ：板ばねのばね定数， ：磁石ばねのばね定数， ：ER 流体のニュートン減衰定数 mk vC
ERf ：ER 流体の電圧印加時の減衰力 













reqreqrrER xEcxEkxxF && )()(),,( +=τ          (7-2)  




















































































      (7-5)  
ただし、 はそれぞれ実効減衰係数、実効剛性係数を表し、印加電圧 E の関数
である。 は および
)(),( EkEc effeff







































 実験結果から得られる系の周波数伝達率の共振周波数 )(Erω とその時の共振ピーク倍率




表 7.2-1 実験から求めた周波数伝達率の共振周波数 )(Erω と共振ピーク倍率  )(ETr
印加電圧  )(kVE 共振周波数 )(Erω  共振ピーク倍率  )(ETr
0.0 10.5 3.0 
0.8 12.5 2.0 
















                (7-6) 













+=        (7-7) 
式(7-7)で求めた周波数伝達率の理論値と実験値を図 7.1-1 に示す。両者は良く一致している




















































2 .min})()(),({ exp &        (7-8) 
ただし 
),(exp nxEF ：印加電圧=E における ER ダンパの変位（ ）－力特性の実測値  nx
nx ：ER ダンパの変位（ ） nx
N：測定データ数 
 











































































































図 7.3-2 に の関係示す。 は および)(),( EcEk eqeq )(Ekeq 0→E ∞→E にて一定値に漸近する
（これらはそれぞれ に相当する）。 は E=0.7～0.8（KV）付近が最大で、 お
よび では減少する。これは実験と傾向が一致している。 












































































































































第 5 章では，試作した ER ダンパモデルの特性データを基に，ダンパ全体の剛性，構造減衰




























減衰と剛性の 2 つの特性を適切な状態に維持することが可能となる. 実際の軌道上宇宙構
造物は，例えば燃料の消費や，アンテナの向き，ロボットアームの形状の変化など，振動特
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